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More flexible launch opportunities
More frequent launch opportunities
e.g., Dawn delay was possible  to accommodate 
Phoenix launch

Shorter trip times
Might expand feasible mission 

set beyond the asteroid belt 
including return of samples to 

Earth

Reduced number of mission 
critical events

e.g., orbit insertion, earth 
avoidance, response to 
anomalies……

Control of arrival conditions
Achieve lower speed arrival or control 
arrival time for Mars or Venus entry
Change direction and velocity of 
approach to reach more landing sites

More mass delivered to destination
Could enable more mass on smaller (and 
cheaper) launch vehicles
Provides performance margin and resilience 
to mass growth

Multiple rendezvous for small bodies
Enables many asteroid and comet missions 
that are impractical without SEP
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Deep Space 1:
 Technology Demonstration Mission
 Retired the following risks:

 Thruster life
 Guidance, navigation and control of an 

SEP spacecraft 
 Mission operations Costs
 Spacecraft contamination
 Communications impact
 Electromagnetic compatibility

Dawn:

 The use of SEP on Dawn 
reduced the cost of a multiple 
main belt asteroid rendezvous 
mission from New Frontier-class 
to Discovery-class – a 
difference of over $200M

Deep Space 1

Dawn
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 Will orbit both the main‐belt asteroid Vesta and the 
dwarf planet Ceres

 Launched: September 2007
 1218 kg launch mass (dry mass of 750 kg)
 10‐kW Solar Array (at 1 AU)
 ~21,200 hours of thrusting with the ion propulsion 

system and operating flawlessly
 Approximate V delivered to date: > 6 km/s
 Xenon used to date: 230 kg (425 kg loaded)

 July 2011 arrival at Vesta
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SMART‐1: Small Mission for Advanced Research in 
Technology 

 Launched: September 2003

Hayabusa: Near‐earth asteroid sample return
 Launched: May 2003
 Returned: June 2010

GOCE: Gravity field and steady‐state Ocean 
Circulation Explorer

 Launched:  March 2009

GOCE

SMART‐1

Hayabusa
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 53 commercial satellites now flying with xenon ion 
propulsion

 Commercial satellites now flying with up to 24 kW of 
solar power at beginning of life

Boeing HS702 S/C bus
with the 25‐cm XIPS 
ion propulsion system

Loral FS1300 
S/C bus with 
SPT‐100 Hall 
thrusters
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 High power (> 20 kW) is now routine on commercial satellites
 Electric propulsion now used by almost all major satellite providers 

because it provides a significant economic benefit to the end user

AF Advanced EHF 
Satellite with the 
BPT‐4000 Hall 
thruster system
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 Reduces the number of HLLV’s 
required by approximately a factor 
of two

 Provides a significantly better  
“gear” ratio than chemical stages

 Increases mission flexibility in terms 
of departure and return windows

 Affords more “graceful,” less 
catastrophic propulsion system 
failure modes

 Provides substantial power at the 
destination and during coast 
periods

 Provides improved extensibility to 
missions beyond near‐Earth 
asteroids
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From the HEFT‐I study
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EXAMPLE: DRM34B – Full Capability NEO 
Crewed Mission with 100 t HLLV
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BBC is for SEP #2, propellant for SEP #1 is 22,361 kg
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The area of one acre (red) overlaid on a football field (green) and soccer field (blue).



U.S.S. Constitution



HEFT II 300 kW SEP: 60 metersSEP Freighter: 50 meters
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SEP inert mass
30 kg/kW array
15% Xe

Array to Jet efficiency 
50% @ 1600 s
60% @ 2500 s
68% @ 6000 s

Landau, Strange, and Battat
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• 22 t transit habitat
• 10 t capsule
• 20 kg/d consumables
• 200 kW SEP
• 2000 s Isp 
• Chemical departure, 450 

s Isp, 25% prop.
• 165 t IMLEO

Landau, Strange, and Battat



 22 t transit habitat
 10 t capsule
 20 kg/d consumables
 1600 s Isp to Mars
 3000 s Isp LEO‐HEO
 SEP inert 30 kg/kW, 15% 

prop.
 Chemical departure, 450 s 

Isp, 25% prop.
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IMLEO = 270 t, SEP power = 600 kW
Stay time = 60 days, flight time = 1080 d

NTR comparison: IMLEO = 300 t, Stay time = 500 days, flight time = 950 d
35 % inert/propellant, 3.5 thrust/weight (core+shield), 0.2 g departure

Landau, Strange, and Battat
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NEA diameter 
for 15% albedo

Landau, Strange, and Battat
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 Maximum solar power per spacecraft has doubled approximately every 4 years 
for the last 50 years.

 ISS has ~260 kW of solar array power
25
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100 t IMLEO launch Time (yr) to Mars Mass (t) delivered to
atmospheric
interface

200 kW, 1600 s SEPa 2.14 42.6

400 kW, 3000 s SEP 2.0 58.5

600 kW, 3000 s SEP 1.5  52.8

600 kW, 5000 s SEP 2.0 63.4

NTRb 0.8 48.8

Chemicalc 0.8 30.0

a15% inert/propellant, 30 kg/kW
b900 s Isp, 35% inert/propellant, 0.2g thrust, 3.5 thrust/weight
c450 s Isp, 25% inert/propellant

Landau, Strange, and Battat



 SEP stage would use clusters of thrusters at power 
levels of 50‐ to 100‐kW each

 Ion and Hall thrusters are very scalable
 The literature includes descriptions of ion thrusters 

with power levels from 10 W to 130 kW
 Hall thrusters have been tested at power levels from 

10’s of  W to 100 kW

 Ion thrusters most useful for spiraling cargo from 
LEO to HEO

 Hall thrusters provide long‐life and high‐thrust and 
are needed for deep space operations

 A 50‐kW, high‐Isp, Hall thruster with an extremely 
long life could now be developed
 A 50kW laboratory model Hall thruster has been tested 

up to 72 kW
 “Nested Hall” concepts could scale up to over 100 kW 

per thruster 
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30‐kW NEXIS Ion Thruster

50‐kW NASA‐457Mv2 Hall 
Thruster (tested at 100 kW)



 SEP reduces launch mass for missions ranging from cis‐lunar excursions, 
to NEO encounters, to Phobos & Deimos rendezvous 

 Power levels of 100‐600 kW enable SEP missions with IMLEO comparable 
to NTR technology with similar flight times.  

 There are many paths from cis‐lunar missions to Mars through the NEO 
capability design space

 The evolution of SEP from current levels introduces flexibility on an 
exploration path to Mars. 
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